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摘要：针对高超声速飞行器一体化设计方法现状的分析，阐明了吸气式发动机与乘波体飞行器之间高效的一体化对于高超声
速飞行的重要作用，并从理论、原理、设计方法 3 方面进行介绍。在激波理论方面，通过从直线激波的求解拓展到二次曲面激波的求
解，为 3 维曲面激波的研究提供了帮助；在乘波原理方面，将乘波原理从外流乘波拓展到内流乘波，继而提出 1 种兼顾内外流需求
的双乘波原理，深化了乘波原理的内涵；在设计方法方面，对于基本流场的气动设计问题，提出更加高效的一体化气动反设计方法。
综上分析并归纳出准 3 维内外流一体化乘波理论与方法，从而在现有“准 3 维”研究体系上，构建并完善了全 3 维内外流一体化乘
波理论与方法，对于复杂 3 维超声速内外流一体化设计技术的发展具有一定借鉴作用。
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Abstract: In view of the analysis of the present situation of the integrated design method of hypersonic vehicle，it was expounded that
the efficient integration between airbreathing engine and waverider body vehicle played an important role in hypersonic flight，and
introduced from theory，principle and design method. In the aspect of shock wave theory，it was helpful to study the three dimensional
curved shock wave by extending it from the solution of linear shock wave to the solution of quadric curved shock wave. In the aspect of
waverider principle，the waverider principle was extended from the external flow waverider to the internal flow waverider，and then the dual-
waverider principle with the requirement of both internal and external flows was put forward，and the connotation of the waverider principle
was deepened. In the aspect of design method，a more efficient integrated aerodynamic inverse design method was proposed for the
aerodynamic design of the basic flow field. The waverider theory and method of quasi-three-dimensional internal and external flow
integrated are analyzed and summarized. Thus，based on the existing "quasi-three-dimensional" research system，the theory and method of
integrated waverider of full three-dimensional internal and external flow are constructed and perfected，which is helpful to the development
of complex three-dimensional supersonic internal and external flow integrated design technology.
Key words: hypersonic vehicle；integrated design；waverider body；inlet；curved surface shock；dual-waverider principle；aerodynamic
inverse design；aeroengine
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0 引言
高超声速科学与技术是当今世界科技前沿的重
要研究领域。高超声速飞行器最显著的特点是子系统
之间的耦合较其他类型飞行器更加强烈[1- 2]。自 1959
年 Nonweiler[3]提出乘波构型概念以来，高超声速乘波
飞行器因其具有更高的升阻比，均匀的下表面流场而
备受关注。然而，单独乘波体的高气动性能并不能保
证高超声速飞行的成功。美国空军首席科学家 Lewis[4]
曾经提出：利用完善的乘波理论可以很容易地设计出
升阻比为 5~7 的飞行器，但目前匹配上吸气式发动机
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的高超声速飞行器升阻比最大仅为 3.8，因此制约总
体性能的关键在于缺乏高效的一体化设计方法。高超
声速飞行成败关键在于能否将吸气式发动机与乘波
体飞行器之间进行高效的一体化设计，发展 1 种更为
广义的一体化设计体系，为中国的高超声速技术的持
续发展奠定坚实的理论基础。
从国外已经公布的高超声速一体化的研究来看，
美国的 X- 51A 高超声速导弹已经进行了多次飞行试
验[5]，其采用完全乘波体的前体设计方案与成熟的 2
元进气道方案，在飞行试验中达到马赫数为 5.1；波音
公司在 2010 年公布了 Manta 2025 高超声速巡航飞
行器方案[6]，采用进气道前缘型面作为飞行器前体的
一体化设计，使得前体的外压缩波系对进气道的干扰
问题得到部分解决。国内南向军、张堃元等[7]采用压力
梯度，先增大后减小压升规律轴对称基准流场，结合
流线追踪及截面渐变技术设计了矩形转圆形内收缩
进气道模型，并采用 4°斜楔模拟飞行器前体，对前
体、进气道一体化模型进行数值模拟和风洞试验，初
步得到该进气道的流场结构及总体性能。迄今为止国
内外高超声速飞行器一体化研究[8- 12]几乎都源自对激
波的数值模拟和试验测量。
随着临近空间飞行器和吸气式高超声速推进系
统的技术发展，对激波的认识也在逐步完善。自 1870
年 Rankin- Hugoniot 建立激波关系式以来，激波求解
理论并没有得到太大发展。虽然直线型激波如正激
波、斜激波和圆锥激波的理论已经非常完善，但是对
于工程应用中常见的弯曲型激波如曲线激波、曲面激
波、3 维激波等相关理论研究仍基本属于空白。开展 2
维乃至 3 维激波理论求解方法的研究，对于推动强烈
依赖于复杂激波形状的乘波体高超声速飞行器一体
化设计的发展，具有重要的科学意义。
本文针对高超声速内外流乘波一体化设计方法
这一关键问题，在曲面激波求解方法、内外流双乘波原
理和一体化气动反设计 3 方面开展基础理论和工程应
用研究，构建了准 3 维内外流一体化乘波理论体系。
1 准 3 维激波求解方法
1.1 曲线激波高阶导数代数运算法
经典的激波求解理论包括正激波、斜激波、圆锥
激波的理论推导及激波前后的压力、温度、密度、速度
等的计算关系式。然而，现有的激波求解理论大都集
中在直线型激波求解问题（平面或轴对称）上，而对于
更加具有工程应用价值的曲面激波求解则研究较少。
针对曲线激波，Van W D和 Molders 等[13]将斜激波
（式（1））和 Rankin- Hugoniot（式（2））分别沿流线和激
波曲线坐标系推导出 1 阶弯曲激波方程组（式（3））。在
此基础上，尤延铖、李怡庆、施崇广等人对弯曲激波方
程组在弯曲激波坐标系中进行 2、3 阶求导，获得波前
波后气动参数 2、3 阶导数
的 代 数 方 程 组 （式（4）、
（5）），具体推导过程见文
献[14- 15]。导出的曲线激
波高阶导数代数运算如图
1 所示。根据已知的波前气
动参数导数信息，利用代数
运算，可快速求解出曲线激
波波后参数的高阶导数，
进而确定激波下游流场。
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曲线激波高阶导数代
数运算法的计算如图 1 所
示。图中验证了其正确性。
对于指定的轴对称曲线激
波（红线），由 1 阶导数的
代数方程组计算得到的物
面 结 果 与 精 确 的 特 征 线
（MOC） 结果相差甚远，而
由 2 阶导数的代数方程组
和特征线计算得到的结果
完全吻合。对于大部分曲
图 1 曲线激波高阶导数
代数运算
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图 2 给定流向压力反设计流场
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线激波，2 阶结果就能够满足应用要求。但对于极端大
曲率弯曲激波，可以进一步采用 3 阶方程来提高精度。
1.2 密切曲面激波求解方法
在曲线激波高阶导数
代数运算法的基础上，结
合超声速流动密切理论，
可以得到 1 种能够计算非
轴对称曲面激波的密切曲
面激波求解法，如图 3 所
示。其最大特点是流动被
限制在激波曲率方向所指当地密切平面内。对于此类
流动，根据密切理论将曲面激波转化为一系列曲线激
波的集合，逐次运用曲线激波高阶导数代数方程组，
由激波面（shock surface）逆向求解获得激波生成体外
形（shock generator）。设计人员可以完全摆脱 CFD 等
数值求解工具，直接通过该方法反求获得曲面激波的
生成体和波后流场。
椭圆锥激波问题是密切曲面激波求解很好的算
例，如图 4、5 所示。对于来流马赫数为 4，底部椭圆长
短轴比为 1.2，长轴半锥角为 42°，短轴半锥角为 37°
的直椭圆锥，采用密切曲面激波求解法，可以沿每个
密切平面（osculating plane）快速求解曲线激波并最终
获得的椭圆锥流场（图 4）。将 CFD 计算结果与二次
曲面激波密切求解法（CST）直接求解的结果进行对
比（图 5），其结果一致。
上文所提出的密切曲面激波求解法目前仅适用
于具有明确固定密切平面的流动，暂时还不能处理全
3 维复杂自由曲面的激波求解问题，是 1 种准 3 维激
波求解方法。
总之，根据已知的波前气动参数导数信息，通过
代数运算直接求解出曲线激波波后参数的高阶导数，
确定激波下游流场。在此基础上，结合超声速流动密
切原理，该方法还可以被推广到求解非轴对称、准 3
维曲面激波的问题。这是从数学角度上首次推导出的
曲线激波的高阶导数代数
方程组，并以此为基础构
建了 1 种准 3 维曲面 （密
切平面不发生偏转） 激波
流场求解方法，具体逻辑
框架如图 6 所示。该方法
是针对气动参数高阶导数的代数运算方法，不涉及数
值离散过程，求解简便、计算效率高。
2 内外流双乘波原理
2.1 内流乘波原理与内乘波式进气道
传统意义的乘波原理，特指在外流流动中预先设
定已知生成体的激波，推导出 1 种前缘“乘坐”在附着
激波形状上的飞行器构型方法。因为具有显著的高升
阻比，乘波体被公认为是高超声速飞行器气动外形的
理想选择。但乘波原理在很长时间内只用于外流气动
设计。
尤延铖等人首次将乘波原理拓展到内流乘波，
提出适用于内流气动设计的内乘波式进气道设计
方法[16- 21]，如图 7 所示。由于采用乘波设计原理，因此
获得的内乘波进气道和外乘波飞行器具有类似的气
动性能特点：二者都能够精确地将轴对称的内 / 外激
波系封闭在物面一侧，以保证较高的气动性能（升阻
比 / 流量系数）。从图中可见，乘波原理在外流和内流
中的使用是相通的。对于外锥流场而言，输入飞行器
前缘去相贯追踪外锥流场可以获得飞行器乘波下表
面；而对于内收缩锥流场而言，输入进气道前缘去相
贯追踪内锥流场可以获得进气道封闭流管。
根据内乘波原理，设计出的内乘波式进气道模型
如图 8 所示，在风洞试验中以及数值计算中所得结果
如图 9 所示。试验和数值模拟都得到了预期的气动特
性，证明提出的内乘波式进气道设计方法切实有效，
能够完全实现设计条件下的激波封口特性。
图 3 密切曲面激波求解
图 4 椭圆锥曲面激波
密切求解
图 5 椭圆锥曲面激波密切
求解对比
图 6 曲面激波求解方法
研究路线
（a）外流乘波体 （b）内乘波式进气道
图 7 内外乘波设计原理对比
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2.2 内外流双乘波一体化设计原理
在内流乘波的基础上，利用复杂弯曲激波展向曲
率可在内外流间连续过渡的特点，得到 1 种外流乘波
前体和内流乘波进气道共同“乘坐”的准 3 维复杂弯
曲激波面，如图 10 红线所示。基于准 3 维弯曲激波面
和密切曲面激波求解方法，得到 1 种能兼顾内外流特
点的一体化气动设计原理，命名为内外流双乘波一体
化设计原理[22- 24]。由于双乘波是 1 种气动设计方法，当
事先给定内外流联合“乘坐”的复杂曲面激波形状时，
可以快速求解并描绘出 FCT 曲线对应的乘波体 / 进
气道内外流一体化气动分布，如图 11、12 所示。通过
结果验算，利用该设计原
理推导出的复杂 3 维壁面
和 激 波 形 状 的 分 析 解 与
CFD 结果完全吻合。该设
计原理方法准确，能够兼
顾外流乘波体的高升阻比
和内流乘波进气道的性能。
将乘波原理从外向内拓展，并且将外和内乘波通
过激波曲率的连续变化相结合，获得综合内外流特点
的内外流双乘波设计原理。
在此基础上，构建内外流双
乘波原理体系，扩展了乘波
原理在高超声速气动设计
领域（飞行器 - 进气道 - 飞
发一体化） 的应用范畴，如
图 13 所示。
3 一体化气动反设计
3.1 基于决定域有界性原理的气动逆向设计方法
高超声速飞行器、进气道、飞行器 / 进气道一体
化设计方案，其设计理念经历了由正向设计（forward
design）到逆向设计（backward design）的变化。结合内
外流双乘波一体化设计原理，针对事先提出明确乘波
形状的气动设计问题，采用沿特征线逆推几何构型的
逆向设计会更加高效。利用超声速流场双曲型偏微分
方程决定域有界性原理，改变了给定物面求激波的传
统思路，从中得到 1 种定制曲线激波乃至曲面激波形
状后逆特征线方向反求决定域物面的逆向设计方法。
有时逆向设计能够解决正向设计无法完成的气动设
计问题。
曲线激波流场的求解问题表明正向设计到逆向
设计的理念变化，如图 14 所示。对于正向设计（图 14
（a））的某轴对称内收缩曲线激波流场，若事先指定壁
面 Γ1 形状，便可获得正向设计流场，即壁面决定流场
以及曲线激波的形状。这种传统的正向设计适用于不
断改进、迭代方案的几何构型，同时观察流场的同步
变化以优化几何构型的形状；而逆向设计获得的流场
（图 14（b）），若在流场的下游事先指定激波形状Π1，利
用超声速流场决定域有界性的原理，沿着当地特征线
逆向设计获得上游的决定域流场。可见逆向设计获得
的流场与正向设计是完全吻合的，如图 14（c）所示。
异形乘波鼓包进气道在战斗机中的应用问题，是
基于决定域有界性原理的气动逆向设计方法的 1 个
典型范例。此类鼓包进气道通过精心设计，3 维压缩
面鼓包配合进气道唇口，可以有效排移前机身的附面
层，从而提高进气道高速状态下的效率。传统的鼓包
进气道都是采用锥形流乘波设计，进气道进口的锥形
激波形状惟一，难以同强隐身需求的第 4 代机大后掠
图 8 内乘波式进气道风洞
试验模型
图 9 内乘波式进气道数值
模拟结果
图 11 内外流双乘波一体化
原理验证
图 12 双乘波方案设计 / 数值
模拟对比
图 13 内外流双乘波原理
研究路线
图 14 超声速流场的正向设计与逆向设计
（a）正向设计
（b）逆向设计
（c）设计结果对比
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唇口匹配，无法实现气动 / 隐身性能的综合最优。气
动逆向设计方法一改锥形流乘波鼓包正向设计的惯
例，以进气道隐身唇口（cowl lip）为输入条件（如图 15
所示），指定被捕获弯曲激
波面的形状，逆向设计求
解并最终获得异形乘波鼓
包型面（图 15）。异形乘波
鼓包逆向设计理念开拓了
超声速鼓包进气道设计理
论和方法应用的新领域，
具体设计方法见文献[25]。
3.2 指定气动参数的几何边界反设计方法
在许多气动设计过程中，期望获得指定的出口或
者下游气动参数分布，从而反向设计上游的固壁边
界。例如：在进气道设计过程中，通常能够获得指定的
出口气动参数分布，而这通常是指定激波形状的正向
和逆向设计都无法完成的。为此，在逆向设计基础上，
尤延铖等人提出 1 种由沿程气动参数分布和出口气
动参数分布反求流场和固壁外形的超声速流场气动
反设计方法。
再以轴对称曲线激波流场的求解问题说明给定
下游出口气动参数分布的气动反设计理念[26]，如图 16
所示。从图 16（a）中可见，对于壁面形状 Γ1，其主要流
场特征是入射激波在中心圆柱上反射，获得 1 道反射
激波；从图 16（b）中可见，在气动反设计方法获得的
流场中，根据反向指定流场下游的进气道出口速度分
布，可以确定流场需要的反射激波形状 Π2，再根据压
缩流场弯曲激波之间流动等熵的特点，便可以通过气
动反设计获得入射激波的形状；从图 16（c）中可见，
由入射激波和反射激波 2 道曲线激波形状，再运用曲
线激波高阶导数代数运算法获得满足出口性能参数
的反设计流场；气动反设计方法获得的流场与正向设
计完全吻合，证明了该方法的正确性。
给定沿程压力分布的
气动反设计流场[26]如图 17
所示。对于一体化方案，设
计人员通常希望内外流之
间在展向上没有明显横向
压力梯度，这对内乘波流
动和外乘波流动的流向压
力 精 确 控 制 提 出 很 高 要
求。运用气动反设计方法，
指定不同属性的内流流动
和外流流动的流向必须具
有完全一样的压力分布，如图 17（a）所示。采用曲线
激波高阶导数代数运算法，很快计算出严格满足该压
力分布的内流流动和外流流动，分别如图 17（b）、（c）
所示。在此基础上，运用内
外流双乘波一体化设计原
理便可以获得给定流向压
力分布的反设计一体化气
动布局，如图 18 所示。一
般满足特定气动参数分布
条件气动反设计的问题，
通过常规的正向设计和逆
向设计是不可能完成的。
综上所述，在超声速流场正向设计的基础上，尤
延铖等人发展了超声速流场的逆向设计理论，并将其
成功地应用于鼓包进气道设计。同时将一体化设计问
题由单纯的激波几何求解，获得基于下游气动参数的
气动反设计方法。由正向设计、逆向设计及气动反设
计，构建了一体化气动反设计体系，如图 19 所示。该
体系完全摆脱了气动计算的
正向迭代优化过程，从设计
要求到设计方案，大大提高
了设计能力与效率，进一步
充实了超声速流场气动设计
的理论。
4 准 3 维内外流一体化乘波理论体系
本文所提出的准 3 维激波求解方法、内外流双乘
波原理和一体化气动反设计这 3 项创新理论，各自具
有独立的学术研究范畴，彼此间又相辅相成，互为依
托。同时，三者之间又具有明确的递进传递关系，后面图 16 超声速流场的逆向设计与气动反设计
图 17 给定流向压力
反设计流场
图 18 给定流向压力反设计
一体化布局
图 15 基于“逆向设计”理念
的 3 维鼓包设计
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工作以前面工作为基础，共同构建了 1 个完整的准 3
维内外流一体化乘波理论与方法设计体系，如图 20
所示。该体系对中国高超声速飞行器 / 推进系统一体
化气动设计技术的发展起到推动作用。
之所以将现有设计体系称为“准 3 维”，是因为目
前的密切曲面激波求解方法还仅限于类似如图 3 所
示的具有明确固定密切平面的超声速流动，尚不能做
到任意全 3 维流场的乘波设计。
基于准 3 维内外流一体化乘波理论体系，完成的
给定流向压力与进气道出口速度分布的反设计一体
化气动布局如图 21 所示。该布局具有明显的内外流
双乘波一体化特点，飞行器前体与 3 维内收缩进气道
共同在波浪形的准 3 维激波曲面上。对于外流部分，
整个前体的压力分布是事
先指定的；对于内流部分，
进气道出口的速度分布是
事先指定的，而二者的气动
参数共同要求通过准 3 维
激波求解方法、内外流双乘
波原理和一体化气动反设
计联合设计得以实现。
5 结论
本文构建的准 3 维内外流一体化乘波理论体系
完善了现有高超声速一体化设计理论体系，为推动中
国高超声速飞行器 / 推进系统一体化设计理论、方法
和技术的发展奠定了坚实的基础。具体表现在：
（1）准 3 维激波求解方法将传统直线激波求解拓
展至曲线激波乃至密切曲面激波的求解，建立了 1 套
基于气动参数高阶导数代数运算的准 3 维曲面激波
求解方法，填补了相关理论空白。对于完全依赖于复
杂激波形状的高超声速空气动力学设计原理的发展
具有重要的科学意义；
（2）内外流双乘波原理体系将外流乘波拓展至内
流乘波，并以此为基础利用曲率中心的连续变化，获
得 1 种综合内外流设计和气动性能双乘波一体化的
设计方法，极大地扩展了乘波原理的应用范畴，深化
了乘波原理的本质和内涵；
（3）一体化气动反设计完成了从正向设计到逆向
设计及气动反设计的理念更新。与准 3 维激波求解方
法、内外流双乘波原理的结合，使得给定物面、激波或
者流场参数中任意项为输入条件的气动设计成为可
能，大大充实了高超声速飞行器 / 推进系统的一体化
气动设计理论，有力地推动了复杂 3 维超声速内外流
一体化设计技术的发展。
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